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Summary
In this thesis, a numerical analysis of a solar-powered unmanned aerial vehicle wing
structure using finite element method and software package Abaqus/Standard was per-
formed.
In the second chapter, the CAD model of the UAV was presented, wing structure and
solar panel materials were described, as well as battery composition. Batteries were
investigated in two versions, as a multifunctional element integrated into wing structure
and as batteries independent of the wing structure.
In the third chapter, the basic characteristics of the aircraft during the climb were
calculated and the aerodynamic load on the aircraft wing in the event of gust was sub-
sequently predicted.
In the fourth chapter, the preparation of aircraft wing structure numerical model for
structural analysis using finite element method and Abaqus/Standard software package
was presented.
In the fifth chapter, the results were discussed and the conclusion on integration of
battery pack into the wing structure was given.
Keywords: HALE solar aircraft, multifunctional elements, V-n diagram, numerical
analysis, buckling analysis
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1 Uvod
U okviru kolegija Osnivanje zrakoplova I i II akademske godine 2016/2017 na Fakul-
tetu Strojarstva i brodogradnje grupa studenata je napravila konceptualno projektiranje
bespilotne letjelice na solarni pogon s teoretski beskonacˇnim trajanjem leta koja bi kr-
starila na visini od 21 kilometar. Takva letjelica spada pod grupu HALE letjelica (eng.
High Altitude Long Endurance), s tim da za razliku od vec´ine ostalih HALE letjelica
ovakva letjelica energiju za pogon dobiva iz suncˇeve energije putem solarnih panela.
Na taj nacˇin, ako se osiguraju uvjeti da letjelica za potrebe misije i samo odrzˇavanje
u zraku trosˇi manje energije tijekom dana i noc´i nego sˇto po danu prikupi energije, bi
se mogla osigurati teoretski beskonacˇna istrajnost leta. Slicˇne letjelice se pokusˇavaju
konstruirati vec´ duzˇe vrijeme, od kojih je najdalje dosˇla zrakoplovna tvrtka Airbus sa
serijom letjelica Zephyr, koje su prosˇle faze testiranja i drzˇe rekorde za najdulje trajanje
leta letjelice bez prekida s preko 300 sati leta [1]. Takve letjelice se u novije vrijeme
nazivaju i HAPS letjelice (eng. High Altitude Pseudo-Satellite) zbog specificˇnosti misija
koje bi trebale obavljati, a to je u susˇtini zamjena za satelite, pri cˇemu bi HAPS letjelice
bile jednostavnije, jeftinije i raznovrsnije. Problem pri razvijanju letjelica te vrste jest u
josˇ uvijek nedovoljno velikom specificˇnom energetskom kapacitetu baterije, josˇ uvijek su
baterije prevelike mase s obzirom na energiju koju pohranjuju [2]. Zbog toga je zadatak
inzˇenjera zrakoplovstva da pokusˇaju smanjiti potrosˇnju energije takve letjelice, kom-
binacijom poboljˇsavanja aerodinamicˇkih svojstava i smanjivanjem mase konstrukcije.
Aerodinamicˇka svojstva letjelice odredena su u sklopu konceptualnog projektiranja, pa
c´e se ovaj rad bazirati na dijelu koji se odnosi na konstrukciju letjelice. Kako bi se sma-
njila masa letjelice, razmatrat c´e se uklapanje baterija u samu konstrukciju letjelice kako
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bi baterije postale multifunkcionalne, odnosno pridonijele krutosti i cˇvrstoc´i konstruk-
cije krila. Konstrukcija zrakoplova se kroz povijest projektirala, proizvodila i odrzˇavala
u potpunosti zasebno od ostalih sustava u zrakoplovu, sˇto se u posljednjih nekoliko
godina pocˇelo mijenjati razmatranjem uvodenja multifunkcionalnih dijelova konstruk-
cije zrakoplova (eng. Multifunctional Aircraft Structure). Pretpostavlja se da mnogi
sustavi u zrakoplovu mogu pridonijeti cˇvrstoc´i konstrukcije zrakoplova i obrnuto, da di-
jelovi konstrukcije zrakoplova mogu postati multifunkcionalni cˇime bi se uvelike smanjila
ukupna poletna masa zrakoplova [2]. Koncept multifunkcionalnih dijelova zrakoplova bi
mogao radikalno promijeniti nacˇine kako se zrakoplovi konstruiraju i odrzˇavaju u iduc´ih
10 do 20 godina [3]. Jedan od prvih zrakoplova koji uvelike koriste multifunkcionalne
dijelove je Lockheed Martin F-35, koji na svojim repnim i krilnim povrsˇinama ima viˇse
vrsta senzora, dijelove antena i dijelove radara, a svi oni pridonose krutosti konstruk-
cije [4]. Baterije kao konstrukcijski elementi su se pocˇele razmatrati s pocˇetkom 21.
stoljec´a te se i dalje koncept razvija usporedno s razvijanjem povec´avanja energetskog
kapaciteta baterija. U ovom radu je modelirana konstrukcija krila razmatrane letjelice,
metodom konacˇnih elemenata u racˇunalnom programu Abaqus/Standard provedeno je
dimenzioniranje dijelova konstrukcije krila s obzirom na specificˇnosti misije letjelice te
su naposljetku integrirane baterije potrebne za obavljanje misije u konstrukciju krila
letjelice.
2 Model konstrukcije krila
U sklopu konceptualnog projektiranja letjelice izabrana je misija letjelice, odabrana
joj je konfiguracija, krilo i rep su joj aerodinamicˇki oblikovani i dimenzionirani te je
izvrsˇen proracˇun stabilnosti cˇitave letjelice [5]. Pomoc´u slicˇnih letjelica je procijenjena
masa cˇitave letjelice, odnosno njene konstrukcije te pomoc´u odredenih aerodinamicˇkih
karakteristika krila te karakteristika baterija i solarnih panela izracˇunata je masa svih
sustava letjelice, sˇto je navedeno u tablici 2.1.
Tablica 2.1: Mase dijelova letjelice odredene konceptualnim projektiranjem [5]
masa [kg]
prazna letjelica 14.48
baterije 30.36
solarni paneli 8.61
motori i propeleri 1.51
ostali dijelovi 6.4
ukupno 61.36
Masa prazne letjelice pokazuje da bi jedno krilo trebalo imati masu od otprilike 6 ki-
lograma da bi se zadovoljila energetska bilanca. Ako se usporedi masa prazne letjelice
i raspon krila, odnosno 14.48 kilograma i 29.33 metara s masom i rasponom krila naj-
slicˇnije letjelice Zephyr 7, koje su 25 metara raspona krila i oko 18.5 kilograma, mozˇe se
primijetiti kako je masa letjelice optimisticˇno predvidena u [5] te da je mozˇda realnija
procjena na taj raspon krila da je mase prazne letjelice otprilike 22 kilograma.
Aerodinamicˇkim oblikovanjem i dimenzioniranjem krila su odredeni parametri krila koji
3
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odreduju i ogranicˇavaju konstruiranje elemenata konstrukcije krila. Za konstrukciju
krila najvazˇnije aerodinamicˇke karakteristike su prikazane u tablici 2.2.
Tablica 2.2: Najvazˇnije aerodinamicˇke karakteristike krila za konstrukciju [5]
aeroprofil SD7003
raspon krila [m] 29.33
korijenska tetiva [m] 1.586
vrsˇna tetiva [m] 0.458
vitkost krila [-] 29.23
kut dihedrala [◦] 0
kut strijele [◦] 1.15
Na slici 2.1 se mozˇe vidjeti 3D model letjelice odreden u [5], na kojem se mogu vidjeti
rasporedene baterije u dvije aerodinamicˇki oblikovane kapsule i pogonski sustav letjelice,
odnosno 3 motora i propelera letjelice.
Slika 2.1: 3D model letjelice [5]
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2.1. CAD model konstrukcije krila
Geometrija krila za potrebe ovog rada je modelirana u programskom paketu So-
lidworks s pojednostavljenjem u vidu zanemarenja krilaca letjelice. Zbog velike povrsˇine
oplate odredeno je da oplata ne mozˇe biti ojacˇana jer bi krilo bilo pretesˇko, pa je odlucˇeno
da se radi od neke vrste platna. To znacˇi da ramenjacˇa mora biti otprilike kvadratnog
oblika u presjeku, kako bi preuzela funkciju i torzijske kutije. Na taj nacˇin je izbjegnut
gubitak stabilnosti uslijed uvijanja. Takav oblik presjeka ramenjacˇe je ujedno pogodan
za integriranje baterija u konstrukciju. Nadalje, zbog vrlo tankog aeroprofila koji je
izabran zbog vrlo malog koeficijenta otpora, procijenjeno je da c´e vec´i problem biti gu-
bitak stabilnosti uslijed savijanja od cˇvrstoc´e krila, zbog cˇega je modelirana i strazˇnja
ramenjacˇa, koja uvelike doprinosi krutosti konstrukcije krila. Prednja ramenjacˇa je pos-
tavljena na cˇetvrtinu duljine tetive, a strazˇnja na tri cˇetvrtine duljine tetive. Iz istog
razloga dodane su uzduzˇnice oblika L izmedu ramenjacˇa, tri po gornjaci krila te dvije na
donjaci krila. Na slici 2.2 su prikazane dimenzije u milimetrima ramenjacˇa i uzduzˇnica
u presjeku u korijenu krila, a na slici 2.3 na vrhu krila. Maksimalna debljina aeroprofila
je ujedno visina prednje ramenjacˇe.
Slika 2.2: Dimenzije ramenjacˇa i uzduzˇnica u presjeku korijena krila u [mm]
Slika 2.3: Dimenzije ramenjacˇa i uzduzˇnica u presjeku vrha krila u [mm]
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Broj rebara je odreden uz opc´e preporuke za platnene oplate, a to je da je razmak izmedu
rebara do 50 centimetara [6], pa je modelirano 36 rebara uz medusobni razmak od malo
manje od 40 centimetara. Na slici 2.4 se mozˇe vidjeti cjelokupno krilo modelirano u
Solidworks-u.
Slika 2.4: Geometrija krila letjelice s dimenzijama tetiva u korijenu i vrhu te
rasponom u [mm]
Na slici 2.5 se mozˇe vidjeti detalj konstrukcije krila pri korijenu krila s kotiranom uda-
ljenosˇc´u izmedu rebara, na kojem se mozˇe vidjeti da su ramenjacˇe modelirane kao
trodimenzionalna geometrija, a uzduzˇnice, rebra, ali i oplata koja se vidi na slici 2.4
su povrsˇine, odnosno plohe. Time je odredeno da ramenjacˇe budu trodimenzionalni
konacˇni elementi, a uzduzˇnice, rebra i oplata dvodimenzionalni konacˇni elementi, od-
nosno ljuskasti konacˇni elementi.
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Slika 2.5: Detalj krila letjelice bez oplate pri korijenu krila
2.2. Materijali konstrukcije krila
Za oplatu, kako je vec´ napomenuto, je predvideno da c´e biti napravljena od neke
vrste platna, konkretno je odlucˇeno da c´e platno biti Oratex600. To platno je vec´
mnogo puta ugradivano u razne zrakoplove, a svojstva su mu poznata i dovoljno dobra.
Postoje platna za zrakoplove nesˇto manje gustoc´e, no za njih nisu bila dostupna potrebna
mehanicˇka svojstva. Na slici 2.6 se mozˇe vidjeti kako platno izgleda ugradeno na krilo
aviona, a u tablici 2.3 su prikazana mehanicˇka svojstva materijala koja su aproksimirana
kao izotropna, cˇime se ne unosi gresˇka jer su svojstva po smjerovima dana u rasponima
vrijednosti koji se djelomicˇno preklapaju [7].
Tablica 2.3: Mehanicˇka svojstva Oratex600 platna [7]
E [MPa] σ0.2 [MPa] ν [-] ρ [kg/m
3] δ [mm]
1053 158 0.3 767 0.12
Kako su ramenjacˇe u presjeku priblizˇno kvadratnog oblika, odlucˇeno je da budu naprav-
ljene od sandwich kompozita zbog dobrog odnosa krutosti i mase konstrukcije. Odlucˇeno
je da ispuna/jezgra ramenjacˇa bude napravljena od sac´astog Nomex materijala. Svoj-
stva Nomex -a su takoder aproksimirana kao izotropna, prikazana u tablici 2.4.
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Slika 2.6: Oratex600 oplata na krilu jedrilice
Tablica 2.4: Mehanicˇka svojstva Nomex sac´aste jezgre [8]
E [MPa] σ0.2 [MPa] ν [-] ρ [kg/m
3]
414 7.6 0.28 33
Maksimalna visina Nomex -a jest 100 milimetara [9], no kako se povec´ava visina Nomex -
a, tako mu se povec´ava i gustoc´a, pa c´e se visina Nomex -a ogranicˇiti na 50 milimetara
kako bi gustoc´a te ostala svojstva ostala priblizˇno jednaka onima u tablici 2.4. Kako je
prednja ramenjacˇa u korijenu visoka oko 135 milimetara, potrebno je jezgru podijeliti
kako bi se dobio viˇsejezgreni sandwich kompozit [10]. Jezgra ramenjacˇe je do polovice
duljine ramenjacˇe podijeljena na tri dijela, od polovice ramenjacˇe do podrucˇja omedenog
sa zadnja cˇetiri rebra je podijeljena na dva dijela te taj zadnji segment krila nije podi-
jeljen jer je visina ramenjacˇe na tom dijelu manja od 50 milimetara. Jezgra ramenjacˇe
je podijeljena s po jednim slojem ugljicˇnim vlaknima ojacˇane epoksidne smole (eng.
Carbon fibre reinforced polymer - CFRP) te je taj materijal ujedno koriˇsten za pojaseve
ramenjacˇe. Na slici 2.7 se mozˇe vidjeti sendvicˇ kompozit sa Nomex -om kao jezgrom i
slojevima CFRP-a kao povrsˇinskim slojevima.
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Slika 2.7: Sandwich kompozit sa Nomex -om kao jezgrom i slojevima CFRP-a
kao povrsˇinskim slojevima [11]
Mehanicˇka svojstva CFRP-a su prikazana u tablici 2.5.
Tablica 2.5: Mehanicˇka svojstva ugljicˇnim vlaknima ojacˇane epoksidne smole [12]
E1 [MPa] E2 [MPa] G12 [MPa] G23 [MPa] G13 [MPa] ν12 [-] ρ [kg/m
3]
181000 10300 7170 3000 7000 0.28 1600
Za razliku od izotropnih materijala, gdje je samo granica razvlacˇenja oznacˇena u ta-
blicama 2.4 i 2.3 sa σ0.2 bitna vrijednost kako bi se moglo znati je li dosˇlo do trajnih
osˇtec´enja, kod kompozita kao sˇto je CFRP to nije tako jednostavno. Kako se sastoje
od dva konstituenta, matrice i vlakana, koji imaju bitno razlicˇita svojstva, popusˇtanje
kompozitnih slojeva se mozˇe dogoditi na viˇse nacˇina [13]:
• lom matrice,
• pucanje vlakana,
• izvlacˇenje vlakana i
• delaminacija.
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Zbog toga je razvijen velik broj kriterija popusˇtanja od kojih su neki i ugradeni u
programski paket Abaqus/Standard, od cˇega c´e se u ovom radu zbog toga koristiti tri
kriterija popusˇtanja, Tsai-Hill kriterij, Tsai-Wu kriterij i Hashin kriterij popusˇtanja
kompozita. Za sva tri kriterija potrebno je poznavati pet parametara cˇvrstoc´e:
• Xt - vlacˇna cˇvrstoc´a u pravcu vlakana,
• Xc - tlacˇna cˇvrstoc´a u pravcu vlakana,
• Yt - vlacˇna cˇvrstoc´a okomito na pravac vlakana,
• Yc - tlacˇna cˇvrstoc´a okomito na pravac vlakana i
• S - smicˇna cˇvrstoc´a.
Za sve kriterije popusˇtanja kompozita u njihovom materijalnom koordinatnom sustavu
vrijedi da je os 1 usmjerena u smjeru vlakana, os 2 je u smjeru okomito na os 1 u ravnini
sloja te je os 3 okomita na osi 1 i 2. Tsai-Hill kriterij spada u kategoriju energetskih
kriterija popusˇtanja, odnosni se na jedan sloj kompozita u ravninskom stanju naprezanja
te prema njemu do popusˇtanja ne dolazi ako je ispunjeno:
σ21
X2
− σ1σ2
X2
+
σ22
Y 2
+
τ 212
S2
< 1. (2.1)
Tsai-Wu kriterij popusˇtanja se takoder odnosi na jedan sloj laminata u ravninskom
stanju naprezanja, a prema njemu ne dolazi do popusˇtanja ako je ispunjeno:
F1 · σ1 + F2 · σ2 + F11 · σ21 + F22 · σ22 + F66 · σ26 + 2 · F12 · σ1 · σ2 < 1, (2.2)
gdje je
F1 =
1
Xt
+
1
Xc
,
F2 =
1
Yt
+
1
Yc
,
F11 = − 1
XtXc
,
F22 = − 1
YtYc
,
F66 =
1
S2
,
F12 = −
√
F11F22.
(2.3)
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Hashin kriterij popusˇtanja, za razliku od Tsai-Hill i Tsai-Wu kriterija, razlikuje popusˇtanje
vlakana i popusˇtanje matrice te se takoder koristi kod ravninskog stanja naprezanja.
Zbog razlikovanja nacˇina popusˇtanja kompozitnih slojeva viˇse je kriterija popusˇtanja
[14]:
1. Popusˇtanje vlakana uslijed vlacˇnog naprezanja σ11 > 0
(
σ11
Xt
)2 + (
τ12
S12
)2 < 1. (2.4)
2. Popusˇtanje vlakana uslijed tlacˇnog naprezanja σ11 < 0
(
σ11
Xc
)2 < 1. (2.5)
3. Popusˇtanje matrice uslijed vlacˇnog naprezanja σ22 > 0
(
σ22
Yt
)2 + (
τ12
S12
)2 < 1. (2.6)
4. Popusˇtanje matrice uslijed tlacˇnog naprezanja σ22 < 0
(
σ22
2S23
)2 + [(
Yc
2S23
)2 − 1](σ22
Yc
)2 + (
τ12
S12
)2 < 1. (2.7)
Ako su ispunjeni navedeni uvjeti do popusˇtanja ne dolazi.
Prema tome, parametri cˇvrstoc´e potrebni za kriterije popusˇtanja kod CFRP-a prikazani
su u tablici 2.6.
Tablica 2.6: Parametri cˇvrstoc´e ugljicˇnim vlaknima ojacˇane epoksidne smole [12]
Xt [MPa] Xc[MPa] Yt [MPa] Yc[MPa] S [MPa]
1500 1500 40 246 68
Uzduzˇnice i rebra letjelice su takoder predvideni od sandwich konstrukcija kojoj su
vanjski slojevi izradeni od CFRP-a, a jezgra od Nomex -a.
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2.3. Solarne c´elije
Trenutno su za potrebe letjelica pogonjenih solarnom energijom pogodne dvije vrste
solarnih c´elija, silicijske solarne c´elije te solarne c´elije u obliku tankog filma. Te dvije
vrste su najpovoljnije za letjelice na solarni pogon zbog efikasnosti pretvorbe energije,
gustoc´e, cijene i pouzdanosti, a svaka od te dvije vrste ima svoje prednosti i mane
[15]. Silicijske solarne c´elije trenutno imaju efikasnost pretvorbe energije od 16 do 22%,
dovoljno su male gustoc´e i relativno male cijene. Problem silicijskih solarnih c´elija je sˇto
su krhke i ne mogu se jednostavno ugraditi na krilo letjelice. Jedan od nacˇina je direktno
lijepljenje na krilo, ali to narusˇava aerodinamiku krila jer krhke solarne c´elije ne mogu
poprimiti u potpunosti zˇeljeni aeroprofil, no mozˇe se koristiti kod aeroprofila koji su vrlo
malo zakrivljeni. Na slici 2.8 se mozˇe vidjeti polaganje solarnih c´elija na gornjaku krila
HALE letjelice Helios, na kojem su koriˇstene silicijske monokristalne solarne c´elije, gdje
se solarne c´elije lijepe direktno na aeroprofil [15].
Slika 2.8: Lijepljenje solarnih c´elija na gornjaku krila letjelice Helios [15]
Drugi nacˇin je koriˇstenje aeroprofila koji su prije polaganja solarnih c´elija poravnati
po gornjaci, tako da kad se solarne c´elije nalijepe, tek tada aeroprofil poprima punu
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debljinu. Na slici 2.9 se mogu vidjeti primjeri tako pripremljenih aeroprofila [15].
Slika 2.9: Primjeri pripremljenih aeroprofila za lijepljenje solarnih c´elija [15]
C´elije u obliku tankog filma su najcˇesˇc´e radene od Galij-Arsenij poluvodicˇa, zbog nji-
hove velike efikasnosti pretvorbe energije od gotovo 30%. Njihova prednost je takoder i
fleksibilnost, pa se mogu lijepiti na sve oblike aeroprofila. Problem kod takvih solarnih
c´elija je njihova nesˇto vec´a gustoc´a, ali i cijena, pa se dosad nisu ugradivale na HALE
letjelice, vec´ viˇse na satelite [15]. Prilikom konceptualnog projektiranja je odlucˇeno da
c´e se koristiti Galij-Arsenij solarne c´elije u izvedbi tvrtke AltaDevices koje se mogu vi-
djeti na slici 2.10. Za konstrukciju krila je bitno da zajedno sa zasˇtitnim slojem solarne
c´elije tezˇe 0,43 kg/m2 [5] te da se ugraduju na 2/3 povrsˇine krila, sˇto je odredeno masom
solaranih panela iz [5]. Kako bi se sˇto viˇse rasteretila konstrukcija krila, odlucˇeno je da
je to povrsˇina od osmog rebra do vrha krila.
Slika 2.10: Solarne c´elije AltaDevices ugradene direktno na CFRP [16]
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2.4. Skladiˇstenje energije
2.4.1. Konvencionalno rjesˇenje
U okviru konceptualnog projektiranja odlucˇeno je da c´e se energija dobivena solarnim
panelima skladiˇstiti u punjivim baterijama. Kako bi se smanjila ukupna masa letjelice,
cilj je bio nac´i baterije sa sˇto vec´om energetskom gustoc´om. Tvrtka Sion Power u to
vrijeme je reklamirala Litij-Sumpor baterije koje se koriste u HALE letjelici Zephyr 7 te
imaju energetsku gustoc´u od 350 Wh/kg. Mana Li-S baterija je njihova cijena, jer se josˇ
masovno ne koriste te njihov manji vijek trajanja, od samo 100 punjenja i prazˇnjenja,
u odnosu na nekoliko tisuc´a kod standardnijih, Li-ion baterija [17]. Kako se solarnim
panelima baterije pune po danu, a prazne po noc´i, to znacˇi da je jedan ciklus punjenja i
prazˇnjenja tocˇno jedan dan, cˇime baterije mogu izdrzˇati 3 mjeseca u zraku bez gubitka
svojstava, prihvac´eno je da se one koriste u sklopu konceptualnog projektiranja letjelice.
Takoder, njihova operativna temperatura mora biti od -20◦ Celzija do 60◦ Celzija, a kako
je na 21 kilometar visine temperatura zraka oko -55◦ Celzija, proracˇunata je i debljina
izolacije potrebna za baterije. Dimenzije pojedine baterije su 55x37x11.5 milimetara,
a masa pojedine baterije jest 16 grama, pa kako je proracˇunato da se zbog potrebne
izolacije ne mogu smjestiti unutar krila, odlucˇeno je baterije smjestiti u dvije izolirane
kapsule koje se ovjese svaka na pojedino krilo na udaljenosti od 9.5 metara od korijena
krila, gdje kapsule s baterijama najviˇse smanjuju moment oko korijena krila izazvan
silom uzgona u letu [5]. Na slici 2.11 se mozˇe vidjeti Li-S baterija tvrtke Sion Power.
Slika 2.11: Li-S baterija tvrtke Sion Power [18]
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2.4.2. Alternativno rjesˇenje
Osim u izoliranim kapsulama ili nekom drugom slicˇnom rjesˇenju, baterije se mogu
integrirati u neki konstrukcijski dio krila, cˇime postaju multifunkcionalni elementi. U
ovom radu koristit c´e se Telecordia Litij-polimer baterije, koje se mogu slagati u neo-
granicˇen broj slojeva, s tim da moraju biti unutar Dai-Nippon EP-40 zasˇtitnog sloja
koji se dodatno mozˇe ojacˇati slojevima CFRP-a [19]. Na slici 2.12 se mozˇe vidjeti kako
shematski izgledaju slojevi Telecordia Litij-polimer baterija, na slici 2.13 se mozˇe vidjeti
Dai-Nippon EP-40 zasˇtitni sloj, a na slici 2.14 se mozˇe vidjeti shema slaganja baterija,
zasˇtitnog sloja i CFRP-a [19].
Slika 2.12: Shematski prikaz slojeva Telecordia Litij-polimer baterija [19]
Slika 2.13: Prikaz Dai-Nippon EP-40 zasˇtitnog sloja [19]
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Slika 2.14: Shematski prikaz slaganja baterija [19]
Mehanicˇka svojstva slojeva Telecordia Litij-polimer baterija su ortotropna, prikazana u
tablici 2.7, a Dai-Nippon EP-40 zasˇtitnog sloja u tablici 2.8, koji je aproksimiran kao
izotropan [19].
Tablica 2.7: Mehanicˇka svojstva Telecordia Litij-polimer baterija [19]
E1 [MPa] E2 [MPa] G12 [MPa] ν12 [-] σx0.2 [MPa] σy0.2 [MPa] ρ [kg/m
3]
1020 240 392 0.3 3.9 1.1 2540
Tablica 2.8: Mehanicˇka svojstva Dai-Nippon EP-40 zasˇtitnog sloja [19]
E [MPa] ν [-] σ0.2 [MPa] ρ [kg/m
3]
4600 0.35 16.8 1290
Premda se trenutno komercijalne Litij-polimer baterije mogu pronac´i s energetskom
gustoc´om do 250 Wh/kg, a u cˇlanku [19] iz 2003. godine je koriˇstena vrijednost 163
Wh/kg, za potrebe ovog rada je pretpostavljen kapacitet jednak Litij-Sumpor bateri-
jama, dakle 350 Wh/kg. Ta pretpostavka je uvedena kako bi se pojednostavio izracˇun
usˇtede mase prilikom integriranja baterija u konstrukciju, sˇto ne radi veliku gresˇku jer
je teoretska energetska gustoc´a Litij-polimer baterija 584 Wh/kg [20]. Naime, u komer-
cijalnom obliku Litij-polimer baterije dolaze s kuc´iˇstem, kojega u ovom slucˇaju nema
sˇto povec´ava energetsku gustoc´u baterija.
3 Aerodinamicˇko
opterec´enje konstrukcije
krila
Jedan od glavnih razloga za visinu krstarenja letjelice od 21 kilometar jest brzina
vjetra na toj visini, koja je priblizˇno jednaka nuli. No, kako bi dosˇla do te visine,
letjelica mora proc´i zonu vrlo jakih udara vjetrova, koji dosezˇu vrhunac na otprilike 10
kilometara nadmorske visine, kao sˇto se kvalitativno mozˇe vidjeti na slici 3.1 prema [21].
Slika 3.1: Promjena prosjecˇne brzine vjetra u ovisnosti o nadmorskoj visini
[21]
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Mozˇe se pretpostaviti da c´e najvec´e opterec´enje na konstrukciju letjelice biti pri udarima
vjetra u zoni najvec´ih prosjecˇnih brzina vjetrova dok se letjelica bude penjala na visinu
krstarenja. Kako bi se dosˇlo do trazˇenog opterec´enja, potrebno je doc´i do podataka o
prosjecˇnim brzinama vjetra na 10 kilometara za podrucˇje na kojem c´e letjelica polijetati
te o performansama i aerodinamicˇkim znacˇajkama letjelice na toj visini.
3.1. Performanse letjelice pri penjanju
Kako bi dobili aerodinamicˇku brzinu letjelice pri penjanju na 10 kilometara visine,
potrebno je izracˇunati dostupnu i potrebnu snagu za penjanje na toj visini, pri cˇemu je
odredena minimalna vertikalna brzina letjelice od 2.5 m/s od kontrole zracˇne plovidbe
[5]. Glavni kriterij za odabir aerodinamicˇke brzine je najmanja potrosˇnja energije, pa
c´e se izabrati napadni kut pri kojem je najvec´i omjer koeficijenta uzgona i otpora te pri
tom napadnom kutu ona brzina pri kojom je razlika dostupne i potrebne snage najvec´a.
Prema [22], potrebna snaga iznosi:
Pr = V · (1
2
· ρ · V 2 · S · CD +W · sin(γ)), (3.1)
gdje je ρ gustoc´a zraka, V aerodinamicˇka brzina letjelice, S referentna povrsˇina letjelice,
CD ukupni koeficijent otpora letjelice, W tezˇina letjelice i γ kut penjanja.
Dostupna snaga je ogranicˇena snagom motora letjelice te je dodatno uzeta u obzir efikas-
nost propelera u ovisnosti o brzini letjelice, za sˇto su iskoriˇsteni eksperimentalni podaci
za propeler APC Sport 13x7 [23]:
Pdostupno = Pmotora · ηpropelera. (3.2)
Kako bi se izracˇunali i prikazali rezultati, napravljena je skripta u programu Matlab
koja izracˇunava dostupnu i potrebnu snagu za penjanje, njihovu razliku i brzinu sloma
uzgona. Na slici 3.2 se mozˇe vidjeti potrebna i dostupna snaga te brzina sloma uzgona,
pa je vidljivo da je raspon moguc´ih brzina od brzine sloma uzgona na otprilike 8 m/s
do otprilike 28 m/s, a na slici 3.3 se mozˇe vidjeti razlika dostupne i potrebne snage, pa
kako je ona najvec´a za brzinu od 18 m/s, odabrana je ta brzina za brzinu penjanja.
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Slika 3.2: Dostupna i potreba snaga za penjanje u ovisnosti o aerodinamicˇkoj
brzini
Slika 3.3: Razlika dostupne i potrebne snage za penjanje
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3.2. Aerodinamicˇke znacˇajke letjelice
Aerodinamicˇke znacˇajke letjelice potrebne za izracˇunavanje potrebne snage za pe-
njanje, koeficijent otpora letjelice i maksimalni koeficijent uzgona letjelice, su dobivene
pomoc´u programa XFLR5 u okviru kolegija Osnivanje zrakoplova I i II za brzinu i visinu
krstarenja metodom vrtlozˇne resˇetke(eng. Vortex Lattice Method - VLM). XFLR5 je
besplatan program razvijen iz XFoil -a i sluzˇi za brzo dobivanje nekih aerodinamicˇkih
znacˇajki bilo profila, krila ili cˇitavog aviona. Nastavno na analizu za Osnivanje zrako-
plova I i II, napravljena je nova analiza za visinu od 10 kilometara i 18 m/s aerodinamicˇke
brzine letjelice. U programu XFLR5 u modu Wing and Plane Design postoje tri me-
tode analize krila, metoda nosec´e linije (eng. Lifting Line Theory - LLT), vec´ spomenuta
VLM metoda te 3D panelna metoda. Iako je prema [24] preporucˇljivo koristiti LLT i
VLM metode zbog brzine i jednostavnosti, kako bi se dobila raspodjela koeficijenta tlaka
po tetivi i rasponu krila koriˇstena je 3D panelna metoda, jer je to jedino moguc´e tom
metodom. S novim koeficijentima otpora i uzgona pri napadnom kutu od α =3.5◦, gdje
je najvec´i omjer koeficijenta uzgona i otpora, performanse letjelice pri penjanju se nisu
bitno promijenile, pa je ostavljena brzina od 18 m/s. Konacˇni CLmax iznosi 1.46 pri α
= 15◦, a CD pri α = 3.5◦ iznosi 0.00984. Panelna metoda racˇuna koeficijent tlaka po
donjaci i gornjaci za pojedine segmente (panele) po cˇitavom krilu, kao sˇto je prikazano
na slici 3.4.
Slika 3.4: Koeficijent tlaka po krilu: lijevo - gornjaka krila, desno - donjaka
krila
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Program XFLR5 podatke o koeficijentu tlaka za pojedini panel ispisuje i u .txt formatu,
pa je napravljena univerzalna Matlab skripta koja ucˇitava .txt podatke te ih ispisuje u
vektore, gdje je svaki vektor razlika koeficijenta tlaka izmedu gornjake i donjake za
pojedinu tetivu, a broj tetiva ovisi o tome na koliko panela je krilo podijeljeno po
rasponu. Ti podaci se zatim grupiraju i daju mapu koeficijenta tlaka po tetivi i rasponu
krila, koja se mozˇe vidjeti na slici 3.5.
Slika 3.5: Razlika koeficijenata tlaka po tetivi i rasponu krila
Koeficijent tlaka se zatim aproksimira izrazom (3.3), sˇto se mozˇe vidjeti na slici 3.6.
Cp(x, y) = 1.55− 0.003765 · x+ 3.433−5 · y + 4.646−6 · x2 − 2.669−7 · xy − 4.147−9 · y2
−1.825−9 · x3 + 5.61−11 · x2 · y + 1.653−11 · x · y2 + 6.497−13 · y3
(3.3)
Ukupan prirast tlaka po segmentima krila pri penjanju se dobiva mnozˇenjem koeficijenta
tlaka s dinamicˇkim tlakom q [25]:
δp = Cp · q = Cp · 1
2
· ρ · V 2. (3.4)
Opterec´enje na krilo se sada svodi na polje tlaka pomnozˇeno s normalnim opterec´enjem
n, koji se dobiva uz pomoc´ V-n dijagrama.
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Slika 3.6: Aproksimacija polja razlike koeficijenta tlaka
Iz programa XFLR5 se takoder mogu dobiti podaci o koeficijentu uzgona normiranom
po tetivi krila letjelice, sˇto se takoder mozˇe u programu Matlab iskoristiti kako bi se dobio
polinom koji aproksimira te podatke. Na slici 3.7 se mogu vidjeti podaci o koeficijentu
uzgona u ovisnosti o rasponu krila te polinom osmog stupnja
Cl(y) = 0.778 + 8.248
−5 · y − 1.262−7 · y2 + 6.44−11 · y3 − 1.732−14 · y4
+2.6−18 · y5 − 2.193−22 · y6 + 9.712−27 · y7 − 1.756−31 · y8
(3.5)
koji aproksimira te podatke.
Slika 3.7: Aproksimacija koeficijenta uzgona normiranog po tetivi krila letje-
lice
Kada bi zadavali opterec´enje samo na ramenjacˇe letjelica, sˇto c´e biti potrebno u slucˇaju
analize gubitka stabilnosti, u tom bi slucˇaju bilo pravilno koristiti opterec´enje definirano
polinomom prema izrazu 3.5.
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3.3. V-n dijagram
V-n dijagram je dijagram normalnog opterec´enja u odnosu na brzinu, gdje V prika-
zuje aerodinamicˇku brzinu letjelice, a normalno opterec´enje se definira kao odnos ukup-
nog uzgona letjelice i tezˇine n=L/W . On je jedan od mnogih dijagrama koji prikazuju
ogranicˇenja letjelice u letu, odnosno ovojnicu leta. Prije svega je vazˇan konstruktorski,
jer prikazuje koliko normalnog opterec´enja letjelica mozˇe podnijeti pri raznim brzinama.
Prilikom leta, letjelica mora uvijek ostati unutar odredenih granica V-n dijagrama, jer
c´e u suprotnom doc´i do ili gubitka uzgona letjelice ili osˇtec´enja konstrukcije letjelice.
Kako se uzgon i tezˇina letjelice mogu raspisati, opterec´enje se mozˇe prikazati i kao:
n =
1
2
· ρ · S · CLmax · V 2
m · g . (3.6)
Jednadzˇba 3.6 opisuje krivulju na dijagramu dok normalno opterec´enje ne dode do mak-
simalnog propisanog konstrukcijski. Prema propisima Europske agencije za zrakoplovnu
sigurnost (EASA) [26], male bespilotne letjelice moraju moc´i podnijeti n=3.8 ili do naj-
manje 2.0 ako se dokazˇe da se u letu nec´e pojavljivati opterec´enja vec´a od toga. Kako se
s ovim tipom letjelice, odnosno njenom misijom ni u kom slucˇaju ne mora raditi osˇtre i
opasne manevre, s odredenim faktorom sigurnosti mozˇe se rec´i da letjelica nec´e prelaziti
n=2.5. Maksimalna brzina je ogranicˇena na 50% vec´u od brzine krstarenja. Na dijelu
dijagrama u kojem je normalno opterec´enje negativno, kvalitativno je dijagram jednak,
ali normalno opterec´enje je sada ogranicˇeno na -1.5 ili do -0.5 ako se dokazˇe da se nec´e
pojavljivati vec´a opterec´enja u letu, tako da je ogranicˇeno na n=-1. S tim ogranicˇenjima
te otprije poznatim podacima potrebnih za jednadzˇbu 3.6 mozˇe se izracˇunati i prikazati
dijagram sa slike 3.8. U nedostatku boljeg rjesˇenja, EASA predlazˇe da se i udare vje-
trova, odnosno njihov utjecaj na integritet konstrukcije prikazˇe u V-n dijagramu. Takav
proracˇun podrazumijeva udar vjetra okomito na aerodinamicˇku brzinu letjelice, sˇto do-
vodi do povec´anja napadnog kuta te time i uzgona odnosno normalnog opterec´enja, pri
cˇemu podrazumijeva da je prije udara vrijedilo n=1. U tom slucˇaju prema [26] vrijedi:
n = 1 +
1
2
· ρ · V ·Kg · CLα · Ude
W
S
, (3.7)
pri cˇemu je
Kg =
0.88 · µg
5.3 + µg
(3.8)
Poglavlje 3. Aerodinamicˇko
opterec´enje konstrukcije krila 24
i
µg =
2 · W
S
ρ · C · CLα · g
. (3.9)
Slika 3.8: Osnovni V-n dijagram
U izrazu 3.9, C oznacˇava srednju tetivu krila letjelice, CLα gradijent koeficijenta uzgona
krila, a u izrazu 3.7 Ude brzinu udara vjetra, dok su sve ostale potrebne znacˇajke od prije
poznate. EASA u dokumentu [26] zahtjeva da pri brzini krstarenja zrakoplovi moraju
podnijeti udare od 15.24 m/s, a pri poniranju 7.5 m/s, no kako to u ovom slucˇaju nema
smisla jer letjelica krstari u zoni u kojoj nema vjetrova, u obzir c´e se uzeti udar vjetra pri
penjanju. Za taj slucˇaj nema propisanog pravila, pa c´e se za brzinu udara vjetra uzeti
prosjecˇna brzina vjetra na 10 kilometara visine za podrucˇje sjeverozapadne Hrvatske u
5 sati ujutro jer bi letjelica trebala polijetati prije zore, odnosno u to doba godine oko
4 sata ujutro, kako bi nakon faze polijetanja i penjanja mogla iskoristiti sˇto viˇse solarne
energije, odnosno prikupiti dovoljno energije za narednu noc´. Kako ne postoje podaci o
prosjecˇnoj brzini vjetra za visinu od 10 kilometara za podrucˇje sjeverozapadne Hrvatske
u razdoblju kada bi letjelica trebala polijetati, dakle za svibanj i lipanj, za potrebe ovog
rada skupljani su dnevni podaci od 23.4.2018. do 17.6.2018., koji su prikazani u tablici
3.1. Dobivena je prosjecˇna srednja brzina vjetra 10 m/s u tom razdoblju [27].
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Tako se dolazi do kombiniranog V-n dijagrama koji ukljucˇuje i slucˇaj udara vjetra pri
penjanju koji se mozˇe vidjeti na slici 3.9.
Slika 3.9: Kombinirani V-n dijagram
Kao sˇto se vidi sa slike 3.9, opterec´enje uslijed udara vjetra, oznacˇeno slovom A premasˇuje
opterec´enja pri manevrima, pa c´e se zbog toga cˇvrstoc´a konstrukcije proracˇunati za taj
iznos normalnog opterec´enja, odnosno za n=3.11. Kako je koeficijent tlaka u XFLR5 do-
biven za n=1.84, on se povec´a 1.69 puta i kao takav unosi u Abaqus/Standard. Premda se
naizgled cˇini da je zbog vec´e brzine, a ne toliko velike razlike u normalnom opterec´enju,
opterec´enje u tocˇki B vec´e nego ono u tocˇki A, krstarenje se odvija na 21 kilometar gdje
je gustoc´a zraka za red velicˇine manja nego na visini od 10 kilometara, pa je ukupno
opterec´enje viˇsestruko manje.
Time je odreden ukupni prirast tlaka na krilo:
δp = Cp(x, y) · 1
2
· ρ · V 2 · 1.69. (3.10)
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Tablica 3.1: Brzina vjetra na 10000 metara visine za podrucˇje sjeverozapadne Hrvatske
[27]
Datum Donja granica
brzine vjetra
[m/s]
Gornja granica
brzine vjetra
[m/s]
Datum Donja granica
brzine vjetra
[m/s]
Gornja granica
brzine vjetra
[m/s]
23.4.2018. 15 20 21.5.2018. 15 20
24.4.2018. 5 10 22.5.2018. 10 15
25.4.2018. 15 20 23.5.2018. 5 10
26.4.2018. 10 15 24.5.2018. 0 5
27.4.2018. 20 25 25.5.2018. 10 15
28.4.2018. 5 10 26.5.2018. 10 15
29.4.2018. 5 10 27.5.2018. 10 15
30.4.2018. 10 15 28.5.2018. 0 5
1.5.2018. 20 25 29.5.2018. 5 10
2.5.2018. 15 20 30.5.2018. 0 5
3.5.2018. 10 15 31.5.2018. 0 5
4.5.2018. 15 20 1.6.2018. 5 10
5.5.2018. 10 15 2.6.2018. 5 10
6.5.2018. 0 5 3.6.2018. 10 15
7.5.2018. 10 15 4.6.2018. 10 15
8.5.2018. 10 15 5.6.2018. 0 5
9.5.2018. 5 10 6.6.2018. 0 5
10.5.2018. 5 10 7.6.2018. 0 5
11.5.2018. 0 5 8.6.2018. 10 15
12.5.2018. 0 5 9.6.2018. 10 25
13.5.2018. 5 10 10.6.2018. 5 10
14.5.2018. 5 10 11.6.2018. 5 10
15.5.2018. 10 15 12.6.2018. 5 10
16.5.2018. 5 10 13.6.2018. 15 20
17.5.2018. 0 5 14.6.2018. 10 15
18.5.2018. 0 5 15.6.2018. 5 10
19.5.2018. 10 15 16.6.2018. 0 5
20.5.2018. 5 10 17.6.2018. 0 5
4 Numericˇka analiza kons-
trukcije krila
U sklopu ovog rada napravljene su dvije vrste analiza konstrukcije krila. Za analizu
cˇvrstoc´e elemenata konstrukcije krila napravljena je staticˇka linearna analiza. Koriˇsten
je First Ply Failure pristup za dimenzioniranje kompozitne konstrukcije koji ne dopusˇta
pojavu osˇtec´enja za predvideno opterec´enje cˇime je i materijalni model linearan. Koriˇste-
njem First Ply Failure pristupa se smatra da je konstrukcija na strani sigurnosti jer on
predvida popusˇtanje kompozitne konstrukcije pri popusˇtanju samo jednog sloja kompo-
zita. Druga vrsta analize je analiza gubitka stabilnosti konstrukcije krila. Linearnom
analizom stabilnosti odreduje se maksimalno opterec´enje koju konstrukcija mozˇe pod-
nijeti prije nego nastupi kolaps konstrukcije. Pri tome se odreduje vlastita vrijednost λ,
koja predstavlja faktor s kojim trebamo pomnozˇiti referentno opterec´enje da bi dobili
kriticˇno opterec´enje koje konstrukcija mozˇe podnijeti prije gubitka stabilnosti. To znacˇi
da za λ < 1 konstrukcija gubi stabilnost, a za λ > 1 konstrukcija zadovoljava uvjet
stabilnosti [28]. Uobicˇajeni faktor sigurnosti za konstrukcije u zrakoplovstvu jest 1.5,
pa c´e se smatrati da konstrukcija zadovoljava kriterij stabilnosti ako joj je λ priblizˇno
jednaka 1.5.
4.1. Mrezˇa konacˇnih elemenata
Iz CAD modela krila su u Abaqus/Standard ucˇitane posebno ramenjacˇe, a posebno
ostali dijelovi. Razlog tome je sˇto su ramenjacˇe trodimenzionalni elementi, a uzduzˇnice,
rebra i oplata dvodimenzionalni. Dvodimenzionalnim elementima su dodijeljena svoj-
stva konvencionalnih ljuskastih elemenata koji su pogodni za modeliranje tankostjenih
27
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konstrukcija izradenih od kompozitnih materijala. Oplata i uzduzˇnice imaju pravilnu
geometriju, pa su prilikom generiranja njihove mrezˇe koriˇsteni cˇetverokutni S4R konacˇni
elementi, a mrezˇa konacˇnih elemenata na rebrima je generirana s trokutastim S3R ele-
mentima kako bi se izbjegli distordirani konacˇni elementi. Ramenjacˇe su podijeljene po
visini na 8 dijelova te po duzˇini na 37 dijelova, tako da se pocˇetak i kraj svakog dijela
poklapa s rebrima. Podijeljene su tako kako bi se sˇto laksˇe zadavala svojstva rame-
njacˇama. Naime, time se postizˇe jednostavno mijenjanje broja slojeva CFRP-a izmedu
svaka dva rebra po duzˇini, a po visini se na taj nacˇin mozˇe modelirati sandwich kompozit
tako da se dvama rubnim dijelovima (najgornjem i najdonjem) dodijele svojstva pojasa,
a srediˇsnjim dijelovima svojstva jezgre. Tako podijeljenim dijelovima su dodijeljena
svojstva kontinuiranih ljuskastih elemenata te je njihova mrezˇa generirana s pravilnim
heksaedarskim SC8R elementima. Zbog geometrijski odredene debljine, ti dijelovi nisu
pogodni za modeliranje konvencionalnim ljuskastim elementima, vec´ je potrebno koris-
titi kontinuirane ljuskaste elemente kod kojih je debljina odredena geometrijom, u ovom
slucˇaju 1/8 visine ramenjacˇe. Za razliku od konvencionalnih ljuskastih elemenata je
potrebno i odrediti orijentaciju i smjer normale na elemente. Slika 4.1 prikazuje detalj
korijena krila, gdje su kontinuirani ljuskasti elementi oznacˇeni zelenom bojom, a ko-
nvencionalni ljuskasti elementi ruzˇicˇastom bojom, dok je smjer normale kontinuiranih
ljuskastih elemenata postavljen u smjeru osi Z s pozitivnom orijentacijom.
Slika 4.1: Kontinuirani i konvencionalni ljuskasti elementi u korijenu krila
Tako generirana mrezˇa konacˇnih elemenata se mozˇe vidjeti na slici 4.2 uz uvec´an detalj
uz korijen krila s oplatom i bez oplate. Mrezˇa se sastoji od ukupno 251687 elemenata, od
cˇega 123136 cˇetverokutnih S4R elemenata, 14887 trokutastih S3R elemenata te 113664
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heksaedarskih SC8R elemenata. Kako su koriˇsteni konacˇni elementi opc´e namjene, od-
nosno koriste se za i tanke i za debele ljuske, nije bilo potrebno paziti na debljinu
ljuskastih elemenata u odnosu na ostale dvije dimenzije. Tako je velicˇina konacˇnih ele-
menata odredena iskustveno, mrezˇa konacˇnih elemenata je dovoljno usitnjena da se ne
mora raditi analiza konvergencije rjesˇenje u odnosu na broj konacˇnih elemenata.
Slika 4.2: Mrezˇa konacˇnih elemenata
4.2. Spoj trodimenzionalnih i dvodimenzionalnih ele-
menata
Ramenjacˇe zahtijevaju spajanje s rebrima i oplatom kako bi se krilo ponasˇalo kao je-
dinstvena cjelina. Kinematska veza Shell to solid coupling se koristi za spajanje klasicˇnih
trodimenzionalnih i dvodimenzionalnih elemenata, ali mozˇe spajati i kontinuirane i ko-
nvencionalne ljuskaste elemente. Ona povezuje rotacijske i translacijske stupnjeve slo-
bode gibanja ljusaka s translacijskim stupnjevima gibanja trodimenzionalnih elemenata.
Kod koriˇstenja Shell to solid coupling spajanja preporucˇuje se da se ploha dvodimen-
zionalnog elementa ne spaja s nekom od ploha trodimenzionalnog elementa koje su joj
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paralelne, odnosno preporucˇuje se da je kut izmedu ploha od 60◦ do 300◦ [29]. Pravil-
nije je plohu dvodimenzionalnog elementa spojiti s bocˇnom plohom trodimenzionalnog
elementa, kao na slici 4.3. Tada program fiktivno translatira plohu ljuskastog elementa
nesˇto nizˇe od samog ruba plohe trodimenzionalnog elementa, sˇto je inacˇe uvjet za pra-
vilno funkcioniranje Shell to solid coupling-a, kako je prikazano na slici 4.3 [29].
Slika 4.3: Spajanje trodimenzionalnog i dvodimenzionalnog elementa [29]
Kako je to jedan od moguc´ih slucˇajeva kod ramenjacˇa i oplate, potrebno je odabrati
spajanje oplate s bocˇnim plohama ramenjacˇe kao sˇto je prikazano na slici 4.4, gdje
je vidljivo kako je oplata spojena na ruzˇicˇaste, odnosno bocˇne plohe ramenjacˇe. Spoj
rebara i ramenjacˇa je takoder na bocˇnim plohama ramenjacˇa.
Slika 4.4: Shell to solid coupling spojevi oplate i prednje ramenjacˇe
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4.3. Opterec´enje i rubni uvjeti
Glavno opterec´enje na krilo je uzgon koji krilo stvara, koji se unosi kao tlak po
donjaci krila s polinomom 3.3 kao raspodjelom te iznosom 3.4 pomnozˇenim s normalnim
opterec´enjem, sˇto odgovara izrazu 3.10:
δp = Cp(x, y) · 1
2
· ρ · V 2 · 1.69.
Kako polinom 3.3 predstavlja razliku koeficijenta tlaka po gornjaci i donjaci, opterec´enje
se mozˇe narinuti ili po donjaci ili po gornjaci krila, no kako je to opterec´enje uslijed
razlike tlaka, fizikalnije je narinuti tlak po donjaci nego vlak po gornjaci. Dodatno, tezˇina
solarnih panela je unesena takoder kao opterec´enje po gornjaci krila kao tlak ravnomjerne
raspodjele, iznosa tezˇine solarnih panela po jedinici povrsˇine. Tezˇina motora se unosi kao
koncentrirana sila na prvom rebru pri korijenu krila. Baterije se u slucˇaju kada su one
odvojeni dio od konstrukcije krila unose takoder kao koncentrirana sila na ramenjacˇu 9.4
metara od korijena krila, a kada su integrirani dio ramenjacˇe tada se ovisno o prostoru
koji zauzimaju unose kao tlak na povrsˇinu koju zauzimaju.
Glavni rubni uvjet je ukljesˇtenje korijena krila, sˇto je pojednostavljenje koje predstavlja
spoj krila s trupom koji nije definiran u konceptualnom projektiranju. Kako bi simuliralo
prednaprezanje oplate kada je postavljena na konstrukciju krila, zabranjuje se rotacija
oplate oko osi Y sa slike 4.6, sˇto dodatno ukruc´uje cˇitavo krilo, odnosno smanjuje progib
vrha krila za 2-3% sˇto je dovoljno realno rjesˇenje. Na slici 4.5 se mogu vidjeti rubni
uvjet ukljesˇtenja i uzgon kao tlak na donjaci krila, tezˇina motora i tezˇina baterija. Na
slici 4.6 se mozˇe vidjeti ukljesˇtenje i opterec´enja po gornjaci krila, odnosno opterec´enje
solarnih panela te rubni uvjet na oplatu krila.
Slika 4.5: Ukljesˇtenje, opterec´enje uzgona, motora i baterija
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Slika 4.6: Ukljesˇtenje, rubni uvjeti na oplatu i opterec´enje solarnih panela
U slucˇaju analize gubitka stabilnosti, cˇitava oplata se zanemaruje jer je napravljena
od platna pa je u analizama gubitka stabilnosti uvijek dolazilo do izvijanja oplate, no
to ne povlacˇi za sobom kolaps cˇitave konstrukcije. U tom slucˇaju, sva opterec´enja se
zamjenjuju opterec´enjem uslijed uzgona, koje se mijenja tako da djeluje samo kao tlak
na prednju i zadnju ramenjacˇu prema izrazu 3.5, ali ekvivalentnog iznosa, dakle onog
iznosa koji izaziva isti progib vrha krila kao i kad je opterec´ena cˇitava donjaka krila
uslijed uzgona te djeluju i ostala opterec´enja. Opterec´enje na prednju ramenjacˇu je
otprilike 4 do 5 puta vec´eg iznosa nego ono na strazˇnju ramenjacˇu. Na slici 4.7 se
mozˇe vidjeti ekvivalentno opterec´enje na ramenjacˇe s ukljesˇtenjem kao jedinim rubnim
uvjetom.
Slika 4.7: Rubni uvjet i opterec´enje konstrukcije krila u slucˇaju analize gu-
bitka stabilnosti
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4.4. Svojstva elemenata konstrukcije krila
Prije prikaza svojstava elemenata krila, potrebno je naglasiti da se do svih svojstava
elemenata krila dosˇlo iteracijom, prikazana svojstva elemenata su krajnji rezultati koji
zadovoljavaju postavljene kriterije cˇvrstoc´e i krutosti.
4.4.1. Prednja ramenjacˇa
Prednja ramenjacˇa je po svojstvima podijeljena na sedam dijelova, s tim da se prvih
pet dijelova sastoje od 6 segmenata ramenjacˇe, sˇesti dio od 4 segmenta ramenjacˇe te
sedmi dio od 3 segmenta ramenjacˇe. Pod segment ramenjacˇe se podrazumijeva dio
ramenjacˇe izmedu bilo koja dva rebra, sˇto znacˇi da je svaki segment jednake duljine,
392 mm. Svaki segment ramenjacˇe je, kao sˇto je napomenuto ranije, podijeljen po visini
na 8 dijelova. U tablici 4.1 su prikazani slojevi ramenjacˇe po dijelovima po duzˇini (I-
VII) i visini (1-8) sˇto objasˇnjava slika 4.8. U tablici 4.1 se podrazumijeva da stupnjevi
oznacˇavaju orijentaciju slojeva CFRP-a u odnosu na X os sa slike 4.8, s tim da je
debljina svakog sloja CFRP-a 0.125 mm, a debljina Nomex -a je ostatak debljine tog
dijela ramenjacˇe. Slojevi svakog dijela u tablici su rasporedeni od gore prema dolje.
Opc´enito je za svaki dio krila potrebno zadati lokalni koordinatni sustav kako bi pravilno
zadali svojstva materijala. Masa prednje ramenjacˇe sa svojstvima iz tablice 4.1 iznosi
5.19 kilograma.
Prednja ramenjacˇa s integriranom baterijom
S obzirom na njihovu gustoc´u, baterije se mogu integrirati u prednju ramenjacˇu u
jedan ili viˇse segmenata, ovisno o volumenu segmenata jer kako se udaljavaju od ko-
rijena krila, segmenti su sve manjeg volumena. Zbog toga se baterije mogu postaviti
u npr. samo prvi segment ramenjacˇe pri korijenu krila ili u zadnjih sedam segmenata
ramenjacˇe. Sˇto viˇse mjesta zauzimaju po visini, manje zauzimaju mjesta po duljini
ramenjacˇe, a to je povoljno jer je onda manjeg volumena Dai-Nippon EP-40 zasˇtitni
sloj baterija, pa mu je i manja masa. No, sˇto su blizˇe korijenu krila postavljene baterije,
manje rasterec´uju krilo, pa se zbog toga moraju ojacˇavati neki drugi dijelovi krila, sˇto
smanjuje usˇtedu u masi koja se dobiva postavljanjem baterija u ramenjacˇu. Procije-
njeno je da bi baterije trebale zauzimati maksimalno tri segmenta ramenjacˇe, sˇto viˇse
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udaljena od korijena krila. Taj uvjet zadovoljava druga polovica IV. dijela ramenjacˇe,
gdje baterije smjesˇtene tezˇe 16.15 kilograma, sˇto je samo malo viˇse od potrebnog. Ta
tri segmenta krila su time olaksˇana za cˇitavu masu Nomex -a, sloj CFRP-a koji dijeli
Nomex, dva sloja CFRP-a na donjem pojasu ramenjacˇe te jedan sloj CFRP-a na gor-
njem pojasu ramenjacˇe. Na slici 4.8 su crvenom bojom oznacˇena tri segmenta u kojima
su smjesˇtene baterije, s kotiranim pocˇetkom i krajem segmenata od korijena krila. U
tablici 4.2 su prikazani slojevi ramenjacˇe po dijelovima po duzˇini (I-VII) i visini (1-8)
s integriranom baterijom koja je oznacˇena s LiPo (Litij-polimer), podrazumijeva se isti
lokalni koordinatni sustav, debljina slojeva CFRP-a je 0.125 mm, debljina Dai-Nippon
EP-40 zasˇtitnog sloja baterija je 0.1 mm, a ostatak debljine ramenjacˇe je ili Nomex
ili LiPo baterija koja je orijentirana pod 0◦ u smjeru osi X. Ukupna masa prednje
ramenjacˇe s integriranim baterijama iznosi 21.13 kilograma.
Slika 4.8: Prednja ramenjacˇa podijeljena po duzˇini (I-VII) i visini (1-8)
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Tablica 4.1: Prednja ramenjacˇa podijeljena po duzˇini (I-VII) i visini (1-8)
I II III IV V VI VII
1
0◦/45◦/
−45◦/0◦/
Nomex
0◦/45◦/
−45◦/
Nomex
0◦/45◦/
Nomex
0◦/45◦/
Nomex
0◦/
Nomex
0◦/
Nomex
0◦/
Nomex
2 Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex
3
Nomex/
0◦/
Nomex
Nomex/
0◦/
Nomex
Nomex/
0◦/
Nomex
Nomex Nomex Nomex Nomex
4 Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex
5 Nomex Nomex Nomex
0◦/
Nomex
0◦/
Nomex
0◦/
Nomex
Nomex
6
Nomex/
0◦/
Nomex
Nomex/
0◦/
Nomex
Nomex/
0◦/
Nomex
Nomex Nomex Nomex Nomex
7 Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex
8
Nomex/
0◦/45◦/
−45◦/0◦
Nomex/
0◦/45◦/
−45◦
Nomex/
0◦/45◦
Nomex/
0◦/45◦/
−45◦
Nomex/
0◦/45◦
Nomex/
0◦/45◦
Nomex/
0◦
Prosjecˇna
debljina
sloja
[mm]
15.78 13.85 11.92 9.86 8.05 6.52 5.4
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Tablica 4.2: Prednja ramenjacˇa podijeljena po duzˇini (I-VII) i visini (1-8) s integriranom
baterijom
I II III IV (1/2) IV (2/2) V VI VII
1
0◦/45◦/
−45◦/0◦/
Nomex
0◦/45◦/
−45◦/
Nomex
0◦/45◦/
Nomex
0◦/45◦/
Nomex
0◦/ Dai-
Nippon
EP-40 /
LiPo
0◦/
Nomex
0◦/
Nomex
0◦/
Nomex
2 Nomex Nomex Nomex Nomex LiPo Nomex Nomex Nomex
3
Nomex/
0◦/
Nomex
Nomex/
0◦/
Nomex
Nomex/
0◦/
Nomex
Nomex LiPo Nomex Nomex Nomex
4 Nomex Nomex Nomex Nomex LiPo Nomex Nomex Nomex
5 Nomex Nomex Nomex
0◦/
Nomex
LiPo
0◦/
Nomex
0◦/
Nomex
Nomex
6
Nomex/
0◦/
Nomex
Nomex/
0◦/
Nomex
Nomex/
0◦/
Nomex
Nomex LiPo Nomex Nomex Nomex
7 Nomex Nomex Nomex Nomex LiPo Nomex Nomex Nomex
8
Nomex/
0◦/45◦/
−45◦/0◦
Nomex/
0◦/45◦/
−45◦
Nomex/
0◦/45◦
Nomex/
0◦/45◦/
−45◦
LiPo/
Dai-
Nippon
EP-40 /
0◦
Nomex/
0◦/45◦
Nomex/
0◦/45◦
Nomex/
0◦
Prosjecˇna
debljina
sloja
[mm]
15.78 13.85 11.92 10.89 8.96 8.05 6.52 5.4
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4.4.2. Strazˇnja ramenjacˇa
Strazˇnja ramenjacˇa je na isti nacˇin podijeljena kao i prednja, na 56 dijelova, po
duzˇini (I-VII) i visini (1-8). Zbog maksimalne visine od 42 milimetra u korijenu krila,
jezgru od Nomex -a nije potrebno dijeliti. U tablici 4.3 su prikazani slojevi ramenjacˇe po
dijelovima po duzˇini (I-VII) i visini (1-8). Tablica 4.3 podrazumijeva iste pretpostavke
kao i kod prednje ramenjacˇe, dakle stupnjevi oznacˇavaju orijentaciju slojeva CFRP-a
u odnosu na X os, s tim da je i globalni koordinatni sustav za strazˇnju ramenjacˇu isti
kao i za prednju ramenjacˇu. Debljina svakog sloja CFRP-a iznosi 0.125 milimetara, a
debljina Nomex -a je ostatak debljine tog dijela ramenjacˇe. Masa strazˇnje ramenjacˇe sa
svojstvima iz tablice 4.3 iznosi 1.2 kilograma. Integriranje baterija u strazˇnju ramenjacˇu
nije razmatrano zbog premale visine strazˇnje ramenjacˇe.
Tablica 4.3: Strazˇnja ramenjacˇa podijeljena po duzˇini (I-VII) i visini (1-8)
I II III IV V VI VII
1
0◦/45◦/
−45◦/
Nomex
0◦/45◦/
−45◦/
Nomex
0◦/45◦/
Nomex
0◦/45◦/
Nomex
0◦/
Nomex
0◦/
Nomex
0◦/
Nomex
2 Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex
3 Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex
4 Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex
5 Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex
6 Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex
7 Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex Nomex
8
Nomex/
−45◦/
45◦/0◦
Nomex/
−45◦/
45◦/ 0◦
Nomex/
45◦/0◦
Nomex/
45◦/0◦
Nomex/
0◦
Nomex/
0◦
Nomex/
0◦
Prosjecˇna
debljina
sloja
[mm]
6.2 5.44 4.68 3.92 3.16 2.53 2.05
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4.4.3. Uzduzˇnice
Uzduzˇnice su podijeljene tako da im se mozˇe mijenjati svojstva pojasa odvojeno od
struka. Sve uzduzˇnice su modelirane kao sendvicˇ kompozit koji cˇini jezgra od Nomex -a
te pojasevi od po jedan sloj CFRP-a debljine 0.125 milimetara. Na slici 4.9 su oznacˇeni
pojasevi uzduzˇnica po gornjaci i po donjaci, strukovi uzduzˇnica po gornjaci i donjaci
te njihovi lokalni koordinatni sustavi. Slojevi CFRP-a su orijentirani pod 0◦ u smjeru
osi X u lokalnim koordinatnim sustavima. U tablici 4.4 je prikazana debljina Nomex
jezgri uzduzˇnica u slucˇaju eksternih baterija te integrirane baterije u prednju rame-
njacˇu. U slucˇaju kada je baterija integrirana u prednju ramenjacˇu, zbog nesˇto manjeg
rasterec´enja krila potrebno je povec´ati debljinu jezgara uzduzˇnica kako ne bi dosˇlo do
gubitka stabilnosti uzduzˇnica. Ukupna masa uzduzˇnica u slucˇaju eksternih baterija iz-
nosi 0.772 kilograma, a u slucˇaju integriranih baterija u prednju ramenjacˇu masa iznosi
0.895 kilograma.
Slika 4.9: Dijelovi uzduzˇnica i lokalni koordinatni sustavi
Tablica 4.4: Debljine jezgre uzduzˇnica
Debljina jezgre (Nomex-a) [mm]
eksterne baterije integrirane baterije
Pojasevi uzduzˇnica na donjaci 4
Pojasevi uzduzˇnica na gornjaci 9 14
Strukovi uzduzˇnica na donjaci 4
Strukovi uzduzˇnica na gornjaci 7 12
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4.4.4. Rebra
Rebra su takoder predvidena kao sendvicˇ kompozit s po jednim slojem CFRP-a
debljine 0.125 milimetra kao povrsˇinskim slojevima te Nomex jezgrom. Podijeljena su
na dva dijela kojima se mogu zadavati svojstva, prvi dio, ispred prednje ramenjacˇe na
slici 4.10 osvijetljen crvenom bojom te drugi dio, izmedu dvije ramenjacˇe te iza strazˇnje
ramenjacˇe, na slici 4.10 prikazan plavom bojom. Dio izmedu dvije ramenjacˇe je skloniji
izvijanju uslijed aerodinamicˇkog opterec´enja, pa jezgra kompozita mora biti deblja. U
tablici 4.5 je prikazana debljina Nomex jezgre u prvom te drugom dijelu rebara. Slojevi
CFRP-a su orijentirani pod 0◦ u smjeru osi X u lokalnom koordinatnom sustavu za
rebra sa slike 4.10. Ukupna masa rebara iznosi 0.907 kilograma.
Slika 4.10: Elementi konstrukcije rebara
Tablica 4.5: Debljine jezgre rebara
Debljina jezgre (Nomex-a) [mm]
Prvi dio 1
Drugi dio 3
5 Rezultati
Svi rezultati koji slijede su dobiveni modelom opisanim u prethodnom poglavlju, s
opterec´enjem uslijed udara vjetra opisanim u 3. poglavlju.
5.1. Krilo s eksternim baterijama
Analiza gubitka stabilnosti krila
U analizi gubitka stabilnosti, kako je vec´ pojasˇnjeno, razmatrano je krilo bez oplate
s ekvivalentnim opterec´enjem. Analizirano je samo prvih 10 nacˇina gubitka stabilnosti
kako bi se ubrzala analiza, ali i zbog toga sˇto je prvi nacˇin gubitka stabilnosti naj-
kriticˇniji, ostali redom imaju vec´u vrijednost vlastite vrijednosti λ, tako da c´e se u
rezultatima prikazati samo prvi nacˇin gubitka stabilnosti. U prvih 10 nacˇina gubitka
stabilnosti konstrukcije krila nije dolazilo do globalnih nacˇina izvijanja konstrukcije. Na
slici 5.1 se mozˇe vidjeti prvi nacˇin gubitka stabilnosti za krilo s eksternom baterijom, s
faktorom uvec´anja rezultata od 1450.
Sa slike 5.1 se mozˇe vidjeti da su uzduzˇnice na gornjaci krila najkriticˇniji dio krila
za gubitak stabilnosti, ali vlastita vrijednost λ iznosi 1.4965 sˇto znacˇi da uzduzˇnice sa
svojstvima iz tablice 4.4 sasvim odgovaraju postavljenom kriteriju za gubitak stabilnosti.
Kako je vec´ napomenuto, do svojstava iz tablice 4.4 se dosˇlo iteracijom, tako da je
rezultat sa slike 5.1 samo krajnji rezultat analize.
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Slika 5.1: Prvi nacˇin gubitka stabilnosti za krilo s eksternim baterijama
Analiza cˇvrstoc´e krila
U analizi cˇvrstoc´e krila se koriste kriteriji opisani u 2.2. poglavlju. Na slici 5.2 se
mozˇe vidjeti progib krila s faktorom uvec´anja 1, maksimalni progib je ocˇekivano na vrhu
krila i iznosi 1294 milimetra.
Slika 5.2: Progib krila s eksternim baterijama
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Na slici 5.3 se mozˇe vidjeti naprezanje po Von Misesu cˇitavog krila. Najvec´e naprezanje
je u korijenu krila, konkretno na donjem pojasu prednje ramenjacˇe s iznosom od 250.7
MPa, sˇto je prikazano na detalju slike 5.3.
Slika 5.3: Naprezanje po Von Misesu krila s eksternim baterijama [MPa]
Ako se promatra samo Oratex600 oplata ili samo Nomex sac´e, mozˇe se vidjeti na slikama
5.4 i 5.5 da su najvec´a naprezanja manja od granice razvlacˇenja za te materijale, koja
za Oratex600 iznosi 158 MPa, a za Nomex 7.6 MPa.
Na slici 5.6 se mozˇe vidjeti da po Tsai-Hill metodi popusˇtanja kompozita najvec´a vri-
jednost popusˇtanja je na rebru uz ramenjacˇu na mjestu na kojem su ovjesˇene eksterne
baterije, ali s iznosom 0.5361 ne dolazi do popusˇtanja kompozita. No baterije se u stvar-
nosti ionako ne bi ovjesile doslovno u jednoj tocˇki, tako da je to zanemarivo. Ako se
izuzmu rebra, najvec´a vrijednost popusˇtanja je ocˇekivano u okolici najvec´eg naprezanja,
dakle u korijenu krila, ali s iznosom 0.2908 ne dolazi do popusˇtanja, sˇto se vidi na slici
5.7.
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Slika 5.4: Naprezanje po Von Misesu oplate krila s eksternim baterijama
[MPa]
Slika 5.5: Naprezanje po Von Misesu Nomex sac´aste jezgre ramenjacˇa krila
s eksternim baterijama [MPa]
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Slika 5.6: Vrijednosti Tsai-Hill kriterija popusˇtanja krila s eksternim bateri-
jama
Slika 5.7: Vrijednosti Tsai-Hill kriterija popusˇtanja u korijenu krila s ekster-
nim baterijama
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Po Tsai-Wu metodi popusˇtanja kompozita rezultati se neznatno razlikuju, najvec´a vri-
jednost je takoder na spoju rebra i ramenjacˇe gdje je ovjesˇen teret i iznosi 0.5564 sˇto
se vidi na slici 5.8, a ako se izuzmu rebra najvec´a vrijednost je u blizini korijena krila
odnosno najvec´eg naprezanja s vrijednosti 0.3223, sˇto se vidi na slici 5.9.
Slika 5.8: Vrijednosti Tsai-Wu kriterija popusˇtanja krila s eksternim bateri-
jama
Po Hashin metodi popusˇtanja kompozita najvec´a vrijednost se postizˇe za popusˇtanje
matrice uslijed vlacˇnog opterec´enja, ocˇekivano na mjestu gdje su i Tsai-Wu te Tsai-Hill
metode predvidjele najvec´e iznose popusˇtanja, no s manjom vrijednosti 0.2874 sˇto se
vidi na slici 5.10, pa ne dolazi do popusˇtanja. Elementi bez rezultata na slici 5.10 su
elementi koji nemaju CFRP slojeve.
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Slika 5.9: Vrijednosti Tsai-Wu kriterija popusˇtanja u korijenu krila s ekster-
nim baterijama
Slika 5.10: Vrijednosti Hashin kriterija za popusˇtanje matrice uslijed vlacˇnog
opterec´enja krila s eksternim baterijama
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5.2. Krilo s integriranim baterijama
Analiza gubitka stabilnosti krila
Zbog manjeg rasterec´enja krila, pri modeliranju analize gubitka stabilnosti krila s
integriranim baterijama potrebno je unijeti nesˇto vec´e ekvivalentne sile na ramenjacˇe,
pa je potrebno i ojacˇati uzduzˇnice. S vrijednostima debljine jezgri uzduzˇnica opisanim
u 4. poglavlju, rezultat se vidi na slici 5.11.
Slika 5.11: Prvi nacˇin gubitka stabilnosti za krilo s integriranim baterijama
Mozˇe se primijetiti da su uzduzˇnice kriticˇni dio, no sa svojstvima iz tablice 4.4 vlastita
vrijednost λ iznosi 1.4716 sˇto je sasvim dovoljno za postavljeni kriterij gubitka stabil-
nosti.
Analiza cˇvrstoc´e krila
Na slici 5.12 se mozˇe vidjeti progib krila s faktorom uvec´anja 1. Mozˇe se primijetiti
da je maksimalni progib od 1565 milimetara, sˇto je vec´i iznos u usporedbi s krilom s
eksternim baterijama, zbog cˇega su i potrebna ojacˇanja uzduzˇnica po gornjaci. To-
liki progib je 11% poluraspona krila, cˇime je opravdano zanemarivanje geometrijskih
nelinearnosti u ovom radu.
Poglavlje 5. Rezultati 48
Slika 5.12: Progib krila s integriranim baterijama
Najvec´a naprezanja su u korijenu krila kao i kod krila s eksternim baterijama, sˇto se
mozˇe vidjeti na slici 5.13. Najvec´e naprezanje po Von Misesu je 263.8 MPa i prikazano
je na detalju slike 5.13.
Slika 5.13: Naprezanje po Von Misesu krila s integriranim baterijama [MPa]
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Najvec´e naprezanje po Von Misesu u oplati je 2.527 MPa, mozˇe se vidjeti na slici 5.14,
sˇto je manje od granice razvlacˇenja koja iznosi 158 MPa. Najvec´e naprezanje po Von
Misesu u Nomex sac´astoj jezgri je 0.449, sˇto se vidi na slici 5.15 te je takoder manje od
granice razvlacˇenja koja iznosi 7.6 MPa.
Slika 5.14: Naprezanje po Von Misesu oplate krila s integriranim baterijama
[MPa]
Slika 5.15: Naprezanje po Von Misesu Nomex sac´aste jezgre ramenjacˇa krila
s integriranim baterijama [MPa]
Poglavlje 5. Rezultati 50
U krilu s integriranim baterijama mora se promatrati i popusˇtanje zasˇtitnog sloja ba-
terija i popusˇtanje baterija. Na slici 5.16 se mozˇe vidjeti da je najvec´e naprezanje u
baterijama u smjeru osi X koordinatnog sustava ramenjacˇe 0.6170 MPa, sˇto je manje
od granice razvlacˇenja za baterije σx0.2 koji iznosi 3.9 MPa, a na slici 5.17 se mozˇe vidjeti
da je najvec´e naprezanje u baterijama u smjeru osi Y koordinatnog sustava ramenjacˇe
0.02995 MPa, takoder manje od granice razvlacˇenja za baterije σy0.2 koji iznosi 1.1 MPa,
tako da i baterije zadovoljavaju kriterije cˇvrstoc´e.
Slika 5.16: Naprezanje u baterijama u osi X [MPa]
Slika 5.17: Naprezanje u baterijama u osi Y [MPa]
Na slici 5.18 se mozˇe vidjeti da je najvec´e naprezanje zasˇtitnog sloja 3.813 MPa, sˇto je
manje od granice razvlacˇenja koja iznosi 16.8 MPa.
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Slika 5.18: Naprezanje po Von Misesu zasˇtitnog sloja baterija krila s integri-
ranim baterijama [MPa]
Po Tsai-Hill metodi popusˇtanja kompozita u ovoj verziji krila kriticˇno mjesto je u ko-
rijenu krila, jer tezˇina baterije viˇse nema hvatiˇste u jednoj tocˇki. S vrijednosti od
0.3059 zadovoljava kriterije popusˇtanja, sˇto je vidljivo na slici 5.19. Tsai-Wu metoda
popusˇtanja previda isto mjesto popusˇtanja, opet s neznatnom razlikom u vrijednosti od
0.339, sˇto je prikazano na slici 5.20.
Slika 5.19: Vrijednosti Tsai-Hill kriterija popusˇtanja krila s integriranim ba-
terijama
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Slika 5.20: Vrijednosti Tsai-Wu kriterija popusˇtanja krila s integriranim ba-
terijama
Po Hashin kriteriju popusˇtanja kompozita najvec´a vrijednost se postizˇe za popusˇtanje
matrice uslijed vlacˇnog opterec´enja, takoder na mjestu gdje su Tsai-Hill i Tsai-Wu kri-
teriji pokazivali najvec´e vrijednosti, s iznosom 0.09344 koji nije dovoljan za popusˇtanje,
sˇto se vidi na slici 5.21. Elementi bez rezultata na slici 5.21 su elementi koji nemaju
CFRP slojeve.
Slika 5.21: Vrijednosti Hashin kriterija za popusˇtanje matrice uslijed vlacˇnog
opterec´enja krila s integriranim baterijama
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Na slikama u ovom poglavlju je pokazano kako obje varijante krila, sa svojstvima iz 4.
poglavlja udovoljavaju svim kriterijima cˇvrstoc´e i kriterijima stabilnosti konstrukcije.
Masa krila s eksternim baterijama iznosi 10.45 kilograma, dok masa krila s integriranim
baterijama iznosi 26.52 kilograma, od cˇega je masa baterija 16.15 kilograma, a masa
ostatka konstrukcije krila 10.37 kilograma.
Usporedba rezultata krila s eksternim baterijama i krila s integriranim ba-
terijama
Kako bi se svi krajnji rezultati mogli pregledno vidjeti, prikazani su u tablici 5.1 kao
usporedba dvije varijante krila, dok se na slici 5.22 mozˇe vidjeti progib obje varijante
krila u ovisnosti o rasponu.
Slika 5.22: Progib krila u ovisnosti o rasponu u [mm] krila s eksternim bate-
rijama i krila s integriranim baterijama
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Tablica 5.1: Usporedba rezultata krila s eksternim baterijama i krila s integriranim
baterijama
eksterne baterije integrirane baterije
Maksimalni progib [mm] 1294 1565
Naprezanje po Von Misesu [MPa] 250.7 263.8
Naprezanje po Von Misesu (oplata krila)
[MPa]
2.625 2.527
Naprezanje po Von Misesu (Nomex jezgra
ramenjacˇa) [MPa]
0.4262 0.449
Naprezanje po Von Misesu (zasˇtitni sloj
baterija) [MPa]
- 3.813
Naprezanje baterija u X smjeru [MPa] - 0.617
Naprezanje baterija u Y smjeru [MPa] - 0.02995
Maksimalne vrijednosti Tsai-Hill kriterija
popusˇtanja
0.5361 0.3059
Maksimalne vrijednosti Tsai-Wu kriterija
popusˇtanja
0.5564 0.339
Maksimalne vrijednosti Hashin kriterija
popusˇtanja
0.2874 0.09344
Masa konstrukcije krila (bez baterija) [kg] 10.45 10.37
6 Zakljucˇak
U ovom radu napravljena je numericˇka analiza konstrukcije solarne bespilotne le-
tjelice u dvije varijante, s baterijama odvojenim od konstrukcije krila te s baterijama
integriranim u prednju ramenjacˇu krila. Predviden je razmjesˇtaj i provedeno je dimen-
zioniranje osnovnih elemenata konstrukcije krila za slucˇaj udara vjetra u fazi penjanja
letjelice u zoni najvec´ih prosjecˇnih brzina vjetrova, pri cˇemu su izracˇunate neke osnovne
performanse letjelice potrebne za penjanje. Prilikom odabira nacˇina izvodenja pojedinih
elemenata konstrukcija vodilo se racˇuna o tehnologiji proizvodnje. Masa konstrukcije
letjelice s eksternim baterijama iznosi 10.45 kilograma, a u slucˇaju integriranih baterija
masa konstrukcije letjelice (bez baterija) iznosi 10.37 kilograma. Usˇteda u masi kons-
trukcije kod krila s integriranim baterijama je dakle oko 80 grama, cˇemu bi se josˇ trebalo
pridodati usˇteda u masi samih aerodinamicˇki oblikovanih kapsula u kojima se pohra-
njuju baterije u eksternom obliku te odredena usˇteda u masi izolacije baterija. Osim
usˇteda u masi, smanjen je i ukupan otpor letjelice za iznos koji su stvarale aerodinamicˇke
kapsule. No, procijenjeno je da i s tim dodatnim usˇtedama u masi, masa krila ne bi iz-
nosila manje od 10 kilograma. Masa krila predvidena u konceptualnom razvoju letjelice
je oko 6 kilograma, no objasˇnjeno je u 2. poglavlju zasˇto je to vjerojatno kriva procjena.
Realnija procjena, 9 kilograma mase krila takoder nije dostignuta ovim radom. Viˇse
je moguc´ih razloga, jedan od njih je sˇto u ovom radu nisu koriˇstene neke od metoda
optimizacije konstrukcije, vec´ se konacˇni model krila odredio procjenama na temelju
iskustva, sˇto vjerojatno nije optimalno rjesˇenje. Na primjer, debljina jezgre pojasa i
struka uzduzˇnica po gornjaci krila je prevelika, pa je u tom slucˇaju vjerojatno povolj-
nije rjesˇenje viˇse uzduzˇnica po gornjaci krila s manjom debljinom jezgre. Drugi razlog
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bi mogao biti cˇinjenica da je konceptualna aerodinamika krila napravljena neovisno o
konstrukciji krila, odnosno u sklopu kolegija u kojem nije bilo potrebno projektirati
konstrukciju krila. Zadovoljenje aerodinamicˇkih uvjeta krila, prije svega koeficijenta ot-
pora, napravljeno tako da se odabrao vrlo tanak aeroprofil te se zatim povec´avao raspon
krila do potrebne razine za zadane uvjete. Tako tanak aeroprofil uz taj raspon krila
uzrokuje gubitak stabilnosti nekih dijelova krila i uz relativno mali progib vrha krila,
zbog cˇega se ti dijelovi moraju ojacˇavati viˇse nego sˇto je uobicˇajeno i time povec´avati
masu cˇitave konstrukcije.
Integriranjem baterija u konstrukciju krila letjelice ostvaruje se usˇteda u masi od otpri-
like 5% mase krila, ali se povec´ava kompleksnost te smanjuje trajnost krila. Litij-polimer
baterije zadrzˇavaju gustoc´u energije te ostala svojstva do maksimalno 1000 ciklusa pu-
njenja i prazˇnjenja, ali i manje kad se uzmu u obzir uvjeti, odnosno temperatura i
opterec´enje na kojem bi radile, sˇto znacˇi da bi cˇitavo krilo trebalo mijenjati svakih par
godina. Posebno oblikovanje baterija kakvo zahtjeva integracija baterija u ramenjacˇu
ionako nije lako postic´i, vrlo je zahtjevno i skupo, pa je potreba za mijenjanjem cˇitave
ramenjacˇe krila svakih par godina i zbog toga otezˇavajuc´a okolnost. Za daljnji rad na
projektu se predlazˇe ponovno aerodinamicˇko oblikovanje krila, uzimajuc´i u obzir nedos-
tatke ovako vitkih krila, zatim optimizacija modela konstrukcije krila te tek nakon toga
razmatranje integriranja baterija u krilo, ako ne bude zadovoljen uvjet dovoljno male
mase krila.
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